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Abstract of DE1 01 63561 



A process measures the dynamic dampening 
characteristics of a rocket motor by firing a 
supplementary explosive charge during the 
rocket motor operation. The resulting 
disturbance is then measured. Prior to 
operation of the motor the explosive charge is 
esp. pre-positioned in a chamber (6) which 
communicates with the rocket motor burner 
chamber (1). 
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© Verfahren zur Messung des dynamischen Dampfungsverhaltens eines Raketentriebwerkes 

(57) Beschrieben wird ein Verfahren zur Messung des dyna- 
mischen Dampfungsverhaltens eines Raketentriebwer- 
kes, wobei durch Zundung von explosiven Ladungen 
kunstlich der Verbrennungsproz ess des Raketentriebwer- 
kes wan rend des Betriebes gestort wird und die Damp- 
fung der entstehenden Storungen gemessen wird. Vor 
Beginn des Betriebes des Raketentriebwerkes wird min- 
destens eine explosive Ladung in mindestens eine in der 
Struktur des Raketentriebwerkes vorhandene Kammer (6) 
eingebracht wird, welche mit einer Brennkammer (1) des 
Raketentriebwerkes in Verbindung steht. 
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[0001] Die vorliegende Erfindung betrifft ein Verfahren 
zur Messung des dynamischen Dampfungsverhaltens eines 
Raketentriebwerkes, wobei durch Ziindung von explosiven 
Ladungen kiinstlich der Verbrennungsprozess des Raketen- 
triebwerkes wahrend des Betriebes gestort wird und die 
Dampfung der entstehenden Storungen gemessen wird. 
[0002] Solche Verfahren sind beispielsweise aus CIPA Pu- 
blication 655 "Guidelines for Combustion Stability Specifi- 
cations and Verification Procedures for Liquid Propellant 
Rocket Engines", Chemical Propulsion Information 
Agency, January 1997 und aus G. P Sutton et ai. "Rocket 
Propulsion Elements", Seventh Edition, John Wiley & Sons 
Inc., 2001, Seite 348 bis 356bekannt. Bei den dort beschrie- 
benen Verfahren werden explosive Ladungen (Bomben) in 
der Nahe der Wand der Brennkammer des Raketentriebwer- 
kes angebracht. Die explosiven Ladungen konnen beispiels- 
weise aus einem explosiven Pulver bestehen, das mit Teflon, 
Nylon oder Micarta umhullt ist. Die Ziindung der explosi- 
ven Ladungen kann entweder elektrisch oder thermisch er- 
folgen. Als Alternative zu explosiven Ladungen in der 
Brennkammer werden sog. Pulse Guns beschrieben, also se- 
parate Testkomponenten, die zusatzlich an der Brennkam- 
mer angebracht werden und zu deren Einsatz eine Oflhung 
in der Brennkammerwand geschaffen werden muss, damit 
eine Kammer der Pulse Gun mit dem Innenraum der Brenn- 
kammer in Verbindung steht. 

[0003] Urn bei Raketentriebwerken wahrend des Betrie- 
bes auflretende Storungen zu Dampfen, sind insbesondere 
sogenannte Dampfungskammem aus dem Stand der Tech- 
nik bekannt. DE 34 32 607 beschreibt die Anordnung sol- 
cher Dampfungskammem im Einspritzkopf des Raketen- 
triebwerkes, US 5,353,598 schlagt vor, solche Dampfungs- 
kammem in der Wand der Brennkammer anzuordnen. 
[0004] Nachteilig an den Verfahren nach dem Stand der 
Technik ist, dass entweder eine Modiflzierung des Raketen- 
triebwerkes und insbesondere eine Beschadigung der 
Brennkammerwand erfolgen muss, um die genannte Mes- 
sung mit einer Pulse Gun durchfuhren zu konnen, oder bei 
Anbringung der explosiven Ladungen in der Brennkammer 
eine sehr fruhe Ziindung der explosiven Ladungen durch die 
heiBen Verbrennungsgase des Raketentriebwerkes erfolgt, 
der Zeitpunkt der Ziindung der explosiven Ladungen also 
nur bedingt eingestellt werden kann. 45 
[0005] Aufgabe der vorliegenden Erfindung ist es, die 
vorgenannten Nachteile des Standes der Technik zu behe- 
ben. Diese Aufgabe wird gelost durch die Merkmale des Pa- 
tentanspruches 1. 

[0006] Die vorliegende Erfindung umfasst ein Verfahren 50 
zur Messung des dynamischen Dampfungsverhaltens eines 
Raketentriebwerkes, wobei durch Ziindung von explosiven 
Ladungen kiinstlich der Verbrennungsprozess des Raketen- 
triebwerkes wahrend des Betriebes gestort wird und die 
Dampfung der entstehenden Storungen gemessen wird. Ge- 55 
maB der Erfindung ist nun vorgesehen, dass vor Beginn des 
Betriebes des Raketentriebwerkes mindestens eine explo- 
sive Ladung in mindestens eine in der Strukturdes Raketen- 
triebwerkes vorhandene Kammer eingebracht wird, welche 
mit einer Brennkammer des Raketentriebwerkes in Verbin- 60 
dung steht. Auf diese Weise konnen zwei Effekte erzielt 
werden: Einerseits kann auf eine Modifikation des Raketen- 
triebwerkes verzichtet werden, da nur bereits in der Struktur 
des Raketentriebwerkes vorhandene Gegebenheiten genutzt 
werden. Andcrcrscits ist cine explosive Ladung in cincr 65 
Kammer des Raketentriebwerkes besser gegen die heiBen 
Verbrennungsgase des Raketentriebwerkes geschiitzt, so 
dass eine vorzeitige Ziindung der explosiven Ladung durch 



die VerbrennungsUPvermieden werden kann. Trotzdem 
kann eine kunstiiche Storung des Verbrennungsprozesses er- 
folgen, da nach einer Ziindung der explosiven Ladung die 
entsprechende Schockwelle durch die Verbindung zur 
5 Brennkammer auf den Verbrennungsprozess einwirkt. 
[0007] Als Kammer kann bevorzugt eine Dampfungskam- 
mer verwendet wird, die zur Dampfung von Storungen in 
der Brennkammer ausgebildet ist. Wie bereits eingangs er- 
wahnt sind solche Dampfungskarnmern grundsatzlich aus 
10 dem Stand der Technik bekannt. Es wurde jedoch b ; slang in 
keinster Weise vorgesehen, diese Dampfungskammem fur 
Messzwecke heranzuziehen. Insbesondere konnen solche 
Dampfungskammem fur das Messverfahren verwendet wer- 
den, die im Bereich des Einspritzkopfes des Raketentrieb- 
15 werkes angeordnet sind. Dies hat einerseits den Vorteil, dass 
der Verbrennungsprozess bereits in einem fruhen Stadium 
gestort werden kann. Andererseits sind Raketentriebwerke 
im Bcrcich des Einspritzkopfes in der Rcgcl massivcr gc- 
baut als im weiteren Verlauf der Brennkammer zur Expansi- 
20 onsdiise hin, so dass dieser Bereich des Raketentriebwerkes 
die durch die Ziindung der explosiven Ladung auftretenden 
zusatziichen Lasten besser aufnehmen kann als bei einer 
Anbringung der explosiven Ladung in anderen Bereichen 
des Raketentriebwerkes. Besonders vorteiihaft kann als 
25 Kaimuer zur Aufnahme der mindestens einer explosiven La- 
dung eine Darnpfungskammer verwendet werden, die ent- 
weder in dem Einspritzkopf des Raketentriebwerkes ange- 
ordnet ist, der in der Regel die Brennkammer an einem Ende 
abschlieBt, oder eine Darnpfungskammer, die in einem Ab- 
30 sorberring angeordnet ist, welcher angrenzend an den Ein- 
spritzkopf und die Wand der Brennkammer angeordnet ist. 
[0008] Die Ziindung der explosiven Ladung erfolgt bevor- 
zugt durch die thermische Energie der Verbrennungsgase 
des Raketentriebwerkes. Dies macht weitere zusatzliche 
35 MaBnahmen wie Kabelfuhrungen, Zunder oder ahnliches 
entbehrlich, wodurch sich das Verfahren weiter vereinfacht. 
Da die Kammer, die zur Aufnahme der explosiven Ladung 
dient, mit der Brennkammer in Verbindung steht, gelangen 
beim Betrieb des Raketentriebwerkes Teile der Verbren- 
40 nungsgase auch in diese Kammer und ubertragen so thermi- 
sche Energie der Verbrennungsgase auf die explosive La- 
dung, die zu einer Ziindung der explosiven Ladung genutzt 
werden kann. 

[0009] Da nur ein Teil der Verbrennungsgase in die Kam- 
mer gelangt und somit nur ein Teil der thermischen Energie 
der Verbrennungsgase auf die mindestens eine explosive La- 
dung einwirkt, kann der Zundzeitpunkt dieser explosiven 
Ladung genauer eingestellt werden als beim Stand der Tech- 
nik. Dies kann insbesondere durch eine geeignete Wahl der 
Materialien und des Aufbaus der explosiven Ladung erfol- 
gen. So kann insbesondere als explosive Ladung ein Explo- 
sivstoff verwendet wird, der zumindest teilweise von einer 
Umhullung aus Glas oder Kunststoff umschlossen ist. Eine 
solche spezielle Umhullung ist gut an die besonderen Gege- 
benheiten in einem Raketentriebwerk angepasst, da sie nicht 
durch Feuchtigkeit beeintrachtigt wird, andererseits aber 
auch gut kompatibel mit den in Raketentriebwerken ver- 
wendeten Treibstoffen ist, speziell bei Verwendung von 
Flussigtreibstoffen. 

[0010] Ein spezielles Ausfuhrungsbei spiel der vorliegen- 
den Erfindung wird nachfolgend anhand der Fig. 1 erlautert. 
[0011] Es zeigt: 

[0012] Fig. 1 Raketentriebwerk mit Dampfungskammem, 
[0013] Fig. 2 vergroBerter Teilausschnitt aus Fig. 1 
[0014] Die Fig. 1 zcigt ciri Raketentriebwerk, welches 
eine Brennkammer 1 aufweist, die an einem Ende von ei- 
nem Einspritzkopf 3 abgeschlossen wird. Auf dem Ein- 
spritzkopf 3 ist der sogenannte Oxidator-Dom 4 angeordnet, 



an dem sich der Kardan 5 (^^Raketentriebwerkes an- 

schlieBt. 

[0015] Angrenzend an den Einspritzkopf 3 und die Brenn- 
kammer 1 ist. ein Absorberring 2 angeordnet, der einen Teil- 
bereich 8 der Wand der Brennkammer 1 umschlieBt. Dies ist 5 
auch in Fig. 2 nochmals vergroBert dargestellt. Der Absor- 
berring 2 ist also iiber eine Flanschverbindung mit der 
Brennkammer 1 verbunden, wobei die Wand der Brennkam- 
mer 1 im Teilbereich 8 eine reduzierte Dicke aufweist, der 
Absorberring 2 jedoch auch dort die entsprechende mecha- 10 
nische Festigkeit garantiert. In diesem Absorberring 2 sind 
Dampfungskammern 6 vorgesehen, die uber OrTnungen 7 in 
dem Teilbereich 8 der Wand der Brennkammern 1 mit dem 
Inneren der Brennkammer 1 in Verbindung stehen. 
[0016] Es wird nun zur Durchfuhrung des Messverfahrens 15 
in mindestens eine der Dampfungskammern 6 vor Begin n 
des Betriebes des Raketentriebwerkes eine explosive La- 
dung eingebracht (in Fig. 1 und 2 nicht dargestellt). Dicsc 
explosive Ladung kann z. B. aus einem Explosivstoff wie 
TNTA, Bleiazid oder Nitropenta bestehen, umhullt z. B. von 20 
Glas oder Kunststoff". Die Wahl des Explosivstoffes und der 
Umhullung erfolgt entsprechend dem gewiinschten Zund- 
zeitpunkt der explosiven Ladung wahrend des Betriebes des 
Raketentriebwerkes. Die mindestens eine explosive Ladung 
kann entweder von der Brennkammer 1 aus durch eine Off- 25 
nung 8 in eine Dampfungskammer 6 eingebracht werden. Es 
kann aber auch an dem anderen Ende 9 der Dampfungskam- 
mer 6, das der Offnung 8 gegentiberliegt, ein Verschlussele- 
ment vorgesehen sein, das zum Einbringen der explosiven 
Ladung entfernt werden kann und mit dem anschlieBend die 30 
Dampfungskammer wieder verschlossen werden kann. Die 
Ziindung der explosiven Ladung erfolgt durch die Auf- 
nahme von thermischer Energie eines Teils der Verbren- 
nungsgase, die durch die Offnungen 7 in die Dampfungs- 
kammern 6 des Absorberrings 2 eindringen und damit die 35 
Dampfungskammern 6 erhitzen. 

[0017] Durch die Ziindung der explosiven Ladung wird 
kunstiich der Verbrennungsprozess des Raketentriebwerkes 
wahrend des Betriebes gestort und es wird die Dampfung 
der entstehenden Storungen gemessen. Hierzu konnen die 40 
aus dem Stand der Technik genannten Methoden verwendet 
werden. 

[0018] In Fig. 1 und 2 sind die Dampfungskammern 6, die 
fur das beschriebene Messverfahren verwendet werden, in 
dem Absorberring 2 vorgesehen. Sofern bei einem entspre- 45 
chenden Raketentriebwerk solche Dampfungskammern al- 
ternativ oder zusatzlich im Einspritzkopf 3 vorgesehen sind, 
konnen prinzipiell auch diese Dampfungskammern zur 
Durchfuhrung des beschriebenen Messverfahrens verwen- 
det werden. 50 



Brennkamme^jQUSgebildet ist. 

3. Verfahren nach Anspruch 2, dadurch gekennzeich- 
net, dass als Kammer eine Dampfungskammer (6) ver- 
wendet wird, die im Bereich des Einspritzkopfes (3) 
des Raketentriebwerkes angeordnet ist. 

4. Verfahren nach Anspruch 3, dadurch gekennzeich- 
net, dass als Kammer eine Dampfungskammer (6) ver- 
wendet wird, die in dem Einspritzkopf (3) oder in ei- 
nem Absorberring (2) angeordnet ist, welcher angren- 
zend an den Einspritzkopf (3) und die Wand der Brenn- 
kammer (1) angeordnet ist. 

5. Verfahren nach einem der Anspruche 1 bis 4, da- 
durch gekennzeichnet, dass die Ziindung der explosi- 
ven Ladung durch die thermische Energie der Verbren- 
nungsgase des Raketentriebwerkes erfolgt. 

6. Verfahren nach einem der Anspruche I bis 5, da- 
durch gekennzeichnet, dass als explosive Ladung ein 
ExplosivstofT verwendet wird, der zumindest tcilwcisc 
von einer Umhullung aus Glas oder Kunststoff um- 
schlossen ist. 
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1. Verfahren zur Messung des dynamischen Damp- 
fungsverhaltens eines Raketentriebwerkes, wobei 55 
durch Ziindung von explosiven Ladungen kunstiich der 
Verbrennungsprozess des Raketentriebwerkes wahrend 
des Betriebes gestort wird und die Dampfung der ent- 
stehenden vStorungen gemessen wird, dadurch ge- 
kennzeichnet, dass vor Beginn des Betriebes des Ra- 60 
ketentriebwerkes mindestens eine explosive Ladung in 
mindestens eine in der Struktur des Raketentriebwer- 
kes vorhandene Kammer (6) eingebracht wird, welche 
mit einer Brennkammer (1) des Raketentriebwerkes in 
Verbindung stcht. 65 

2. Verfahren nach Anspruch 1, dadurch gekennzeich- 
net, dass als Kammer eine Dampfungskammer (6) ver- 
wendet wird, die zur Dampfung von Storungen in der 
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